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Abstrakt 
Táto práca popisuje vývoj raketových motorov od prvých rakiet až po súčasnosť. Práca je 
rozdelená do na tri základné časti. Prvá časť popisuje základné fyzikálne princípy, ktorými sa 
musí raketa počas letu riadiť. Druhá časť popisuje základné rozdelenie raketových motorov 
a typy používaných pohonných látok. V poslednej časti sa práca zameriava na ruský, 
americký a európsky raketový program. Popisuje základné typy kozmických rakiet 
s uvedením používaných motorov.       
Abstract 
This thesis describes the development of rocket engines since the beginning to present time. 
The thesis is divided into three parts. The first describes the main physical principles, which 
have to be respected during the flight. The second part talks about the basic division of rocket 
engines and the used fuel types. Tle last chapter deals with Russian, American and European 
rocket program. It describes the main types of space rockets together with the engines they 
used.   
 Kľučové slová 
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1 Úvod 
V bakalárskej práci sa venujeme vývoju raketových a použitiu raketových motorov od 
ich počiatkov až po súčasné nasadenie. Práca objasňuje základné princípy fungovania 
raketových motorov. Pri uvedených typoch raketových motorov budú popísané ich základné 
charakteristiky ako napr. spôsob dopravy a spaľovania pohonných látok.  
Súčasťou bakalárskej práce je využitie raketových motorov vo vesmírnych 
programoch Ruska, Spojených štátoch Amerických a v európskom vesmírnom programe. Sú 
uvádzané najznámejšie raketové nosiče a použité raketové motory.  Pri raketových motoroch 
sú uvádzané základné technické parametre. 
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2 Princíp pohybu rakety 
Aby bolo možné dopraviť teleso do kozmu a je potrebné prekonať určitú vzdialenosť 
a dosiahnuť určitú rýchlosť [1]. Pri popisovaní pohybu sa riadime základnými zákonmi 
newtonovskej mechaniky. 
2.1 Fyzikálny princíp letu rakety 
Pre výpočet potrebnej rýchlosti vychádzame z predpokladu, že sa príťažlivá gravitačná 
sila, ktorou pôsobí jedno teleso na druhé sa musí rovnať odstredivej sile pohybu prvého 
telesa. Túto rýchlosť nazývame 1. kozmická rýchlosť. Je to rýchlosť, ktorú musí dané teleso 
zanedbateľnej hmotnosti a rozmerov voči druhému dosiahnuť, aby sa začalo okolo neho 
pohybovať po kruhovej trajektórii. Vzťah pre výpočet tejto rýchlosti popisujú nasledujúce 
rovnice [2].  
                    
  - rovnica pre výpočet gravitačnej sily 
                  
    - rovnica pre výpočet odstredivej sily 
                 
         
                      
Z týchto rovníc vyplýva, že rýchlosť je nezávislá na hmotnosti telesa, ktoré chceme na 
danú rýchlosť urýchliť, ale závisí na gravitačnom parametri sústavy a polomere centrálneho 
telesa, okolo ktorého obieha. Tieto parametre sú konštantné a preto každá sústava má vlastnú 
charakteristickú rýchlosť. 
Ak chceme zabezpečiť samovoľný obeh telesa okolo Zeme, je potrebné aby teleso 
dosiahlo rýchlosť minimálne 7,9 km/s [2]. Takúto rýchlosť je možné dosiahnuť až v určitej 
výške od povrchu, pretože to v nízkych vrstvách atmosféry znemožňuje vysoký odpor 
vzduchu. Preto je potrebné vyniesť teleso do výšky najmenej 200 km [3] od povrchu Zeme, 
kde končí vrchná vrstva atmosféry. Obežnú dráhu v tejto výške nazývame nízkou obežnou 
dráhou Zeme, označovanú aj LEO (Low Earth Orbit [4]). Po dosiahnutí potrebnej výšky 
a rýchlosti sa teleso pohybuje po kruhovej dráhe vďaka zotrvačnosti udelenej telesu pri 
pohybe. Ak udelíme telesu rýchlosť vyššiu, ako je minimálna potrebná obežná rýchlosť, bude 
sa teleso pohybovať po dráhe v tvare elipsy. 
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Na vynesenie telesa na obežnú dráhu je potrebné použiť prepravný prostriedok, ktorý 
bude splňovať všetky tieto podmienky. Požiadavky spĺňa použitie raketového nosiča 
s reaktívnym pohonom, ktorý počas letu spaľuje nesenú zásobu pohonných látok. Motor 
poznáme pod názvom raketový motor na chemické pohonné látky, spaľujúci zmes paliva a 
okysličovadla. Raketa musí vyniesť náklad do výšky požadovanej orbity a dosiahnuť 
potrebnú rýchlosť. Raketový motor musí počas letu vyvinúť ťah, potrebný na prekonanie 
gravitačnej sily. Ďalej je potrebné prekonať všetky straty vznikajúce počas letu, ktoré 
môžeme do určitej miery ovplyvniť upravením dráhy letu. Využiť môžeme napríklad rotáciu 
Zeme tak, že raketa bude štartovať východným smerom, čím využijeme rýchlosť zemskej 
rotácie [1]. 
Najväčšie sú gravitačné straty závislé na čase, počas ktorého prebieha urýchľovanie 
rakety v gravitačnom poli Zeme. Tieto straty môžeme minimalizovať ak budeme urýchľovať 
raketu počas veľmi krátkej doby alebo ak odchýlime smer pohybu od vertikálneho smeru [1]. 
Príklad môžeme uviesť na obr.1 
 
Obr. 1 Príklad gravitačných strát [5] 
Obrázok ilustruje, ako sa zmení zrýchlenie po úprave trajektórie rakety. Ak sa raketa 
pohybuje vertikálnym smerom zo zrýchlením 3-krát väčším ako gravitačné zrýchlenie, je 
výsledné zrýchlenie menšie ako pri odklone od vertikálnej trajektórie. Tým je možné využiť 
väčší ťah na urýchlenie rakety. 
Tak ako gravitačné straty je dôležité minimalizovať aj straty aerodynamické, ktoré sú 
podstatne menšie ako straty gravitačné. Pri prelete atmosférou platí, že čím má teleso vyššiu 
rýchlosť, tým musí prekonať vyšší odpor. Preto husté vrstvy atmosféry je potrebné preletieť 
relatívne malou rýchlosťou a nie voliť čo najkratšiu dráhu [1]. Ďalším spôsobom zníženia 
strát je úprava tvaru rakety tak, aby bol pri pohybe čo najmenší odpor vzduchu. 
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Nakoniec musíme vziať do úvahy straty na rýchlosti, vzniknuté pri manévrovaní rakety. 
Tieto straty vznikajú pri zmene trajektórie letu a majú pozitívny charakter, pretože dôsledkom 
manévrovania podstatne znížime predchádzajúce straty. 
2.2 Ciolkovského raketová rovnica 
Na konci 19. storočia ruský matematik Konstantin Eduardovič Ciolkovsky zostavil 
rovnice popisujúce vzťah medzi konštrukčnými parametrami rakety a rýchlosťou, ktorú 
dokáže daná raketa vyvinúť [6]. Tieto rovnice môžeme odvodiť zo zákona zachovania 
hybnosti (rov. 1.4). 
                   
Na začiatku uvažujeme raketu o hmotnosti m a počiatočnej rýchlosti v. V Čase dt má 
raketa rýchlosť v + dv, hmotnosť m + dm. Výstupné plyny majú v tomto čase rýchlosť w 
a hmotnosť – dm (rov. 1.5).  
                                     
  Rov. 1.2 zjednodušíme zavedením relatívnej rýchlosti výfukových plynov vzhľadom k 
rakete vrel (rov. 1.6). Po upravení tejto rovnice dostaneme vzťah popisujúci závislosť zmeny 
rýchlosti rakety na čase vzhľadom k zmene hmotnosti rakety v dôsledku spaľovania 
pohonných látok (rov. 1.7).   
                                        
             
  
  
        
  
  
 
Časová zmena úbytku hmotnosti vyjadruje spotrebu pohonných látok R a časová 
zmenu rýchlosti rakety zrýchlenie rakety. Tým dostávame 1. raketovú rovnicu (rov. 1.8) [7].   
                        
Integráciou rov. 1.6 (rov. 1.9) a následným upravením dostaneme závislosť zmeny 
rýchlosti na zmene hmotnosti rakety (rov 1.10). Tento vzťah nazývame 2. raketová rovnica.  
Pomer počiatočnej a konečnej hmotnosti rakety označujeme ako hmotnostný pomer 
rakety a rýchlosť výfukových plynov ako špecifický impulz (rov. 1.11).      
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Pre získanie potrebnej rýchlosti musíme dosiahnuť veľkého hmotnostného pomeru. Pri 
rakete s jedným stupňom by väčšinu hmotnosti tvorili pohonné látky a na nosnú konštrukciu 
a užitočnú záťaž by ostalo len nepatrné percento z celkovej hmotnosti, čo je prakticky 
nerealizovateľné. Ak raketu rozdelíme do viacerých stupňov môžeme tak celkový hmotnostný 
pomer rozdeliť na hmotnostné pomery jednotlivých stupňov (rov. 1.12). Z upravenej 
raketovej rovnice vyplýva, že celkové hmotnostné číslo je násobkom hmotnostných čísel 
jednotlivých stupňov. Zvýšenie charakteristickej rýchlosti je teda možné dvoma spôsobmi. 
Môžeme zvýšiť špecifický impulz použitím energeticky bohatších pohonných látok, alebo 
zvýšiť hmotnostný pomer rakety. Ak potrebujeme dosiahnuť hmotnostného pomeru napr. 24, 
tak pri použití trojstupňovej rakety stačí dosiahnuť hmotnostných pomerov 2, 3 a 4 
u jednotlivých stupňov. Stavba takejto rakety je pri dnešných možnostiach realizovateľná.  
3 Typy raketových motorov 
Raketové motory rozdeľujeme podľa typu používaných pohonných látok do troch 
základných skupín: 
 Raketové motory na kvapalné pohonné látky 
 Raketové motory na tuhé pohonné látky 
 Hybridné raketové motory 
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3.1 Raketové motory na kvapalné pohonné látky 
Tento typ pohonu rakiet pracuje na princípe spaľovania zmesi paliva a okysličovadla 
v spaľovacej komore kam sa privádza z oddelených nádrží, ktoré sú umiestnené v tele rakety 
(obr. 2 ).  
 
 
 
Obr. 2 Schéma usporiadania rakety na KPL [8] 
Transport pohonných látok z nádrží do spaľovacej komory môže byť zabezpečený 
viacerými spôsobmi. Podľa pracovného cyklu rozdeľujeme motory na [9]: 
 Preassure fed cycle 
 Gas generator cycle 
 Staged combustion cycle 
 Expander cycle 
3.1.1 Pressure fed cycle 
Tento cyklus je charakteristický uskladnením paliva a okysličovadla pod vysokým 
tlakom (Pressure Fed) [9], ktorý slúži na dopravu látok do spaľovacej komory. Množstvo 
pohonnej zmesi sa následne reguluje prostredníctvom ventilov. Tento spôsob nie je veľmi 
využívaný, pretože kladie vysoké pevnostné požiadavky na steny nádrží, čím sa značne 
zvyšuje celková hmotnosť konštrukcie. Vylepšenie tohto systému spočíva v pridaní nádrže so 
stlačeným plynom (obr. 3), ktorý vytláča pohonné látky z nádrží do spaľovacej komory [10]. 
Tento typ pohonu sa v praxi nevyužíva ako hlavný typ pohonu, pretože nedosahuje 
potrebného výkonu. Jeho limitujúcim faktorom je výsledný tlak v spaľovacej komore. Ďalšou 
nevýhodou je nutnosť ohrevu stlačeného plynu, pretože v dôsledku adiabatickej expanzie pri 
dlhom chode motora dochádza k ochladzovaniu pracovného plynu, čo môže spôsobiť 
zamrznutie pohonných látok a následné zlyhanie motora. Tento nedostatok sa dá vyriešiť 
použitím tepelného výmenníka, ktorý zabezpečí potrebný ohrev plynu. Medzi výhody patrí 
napríklad jednoduchá konštrukcia a vysoká spoľahlivosť. Systém sa využíva napríklad 
u vyšších stupňoch rakiet alebo u pomocných a manévrovacích motorov.                      
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Obr. 3 Pressure-fed cycle (vľavo) [10], Gas-generator cycle (vpravo) [11] 
3.1.2 Gas-generator cycle 
Ďalším spôsobom ako dopraviť pohonné látky do spaľovacej komory je pomocou 
turbočerpadiel. Tento systém využíva na pohon turbočerpadiel plynový generátor (gas-
generator cycle). V plynovom generátore sa spaľuje časť paliva s okysličovadlom za vzniku 
generátorového plynu, ktorý zabezpečuje pohon plynovej turbíny pripojenej na čerpadlá. 
Spaliny sú následné vyvedené výfukovým systémom z generátora do okolitého prostredia. 
Tento cyklus poznáme tiež pod názvom otvorený cyklus (obr. 3). Medzi hlavné výhody 
turbočerpadiel patrí to, že umožňujú dosiahnuť vyššieho tlaku v spaľovacej komore ako pri 
použití stlačeného plynu a použitie tenkostenných palivových nádrží s malým pretlakom, čím  
značne znížime celkovú hmotnosť konštrukcie. Použitie kryogénnych pohonných látok 
umožňuje regeneratívne chladenie trysky motora pomocou tepelného výmenníka. Ten môže 
byť zložený z trubičiek uložených v stenách trysky, ktorými preteká palivo. To umožňuje 
dlhší chod motora. Nevýhoda systému spočíva v dôsledku odvádzania vyhoreného paliva 
z plynového generátora do vonkajšieho prostredia. Napriek tomu je tento systém používaný 
na pohon prvých stupňov rakiet pre svoju vysokú spoľahlivosť. 
3.1.3 Staged combustion cycle 
Tento typ vznikol upravením otvoreného cyklu. Do plynového generátora je 
privádzaná zmes paliva a okysličovadla podobne ako u predchádzajúceho cyklu, ale 
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nedochádza k úplnému spaľovaniu zmesi (obr. 4). Vytvorený plyn slúži na pohon plynovej 
turbíny a ďalej postupuje do spaľovacej komory (Staged Combustion cycle), kde sa zmiešava 
s ďalšími pohonnými látkami a dochádza k ďalšiemu spaľovaniu. Hlavná výhoda tohto 
systému je, že vďaka využitiu energie generátorového plynu dosahuje tento systém vyššieho 
tlaku a teploty v spaľovacej komore, čo ma za následok zvýšenie ťahu motora. Motory 
s týmto cyklom musia byť schopné pracovať s vysokým tlakom v spaľovacej komore pri 
vysokej teplote. V motoroch sa využívajú energeticky bohaté pohonné látky, čo ďalej zvyšuje 
ich efektivitu. Motory sa používajú na pohon prvých stupňov rakiet s možnosťou 
viacnásobného použitia [9], [11]. 
 
Obr. 4 Staged combustion cycle (vľavo) [11], Expander cycle (vpravo) [12] 
3.1.4 Expander cycle 
 Tento systém poznáme tiež ako cyklus s odparením jednej zložky (obr. 4). Turbína je 
poháňaná tlakovým plynom, ktorý vznikol odparením jednej z pohonných látok (zvyčajne 
paliva) v chladiacom okruhu v stenách trysky, ktorý funguje ako tepelný výmenník. Systém je  
vhodný predovšetkým pre motory s kryogénnymi palivami, ale dá sa použiť aj pre látky 
kvapalné pri pokojovej teplote. Systém sa používa u vyšších raketových stupňov [12].  
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3.2 Raketové motory na tuhé pohonné látky 
Tento typ raketového motoru spaľuje tuhú zmes paliva a okysličovadla v spaľovacej 
komore v ktorej je uložená (obr. 5).  
 
Obr. 5 Schéma motora na tuhé pohonné látky [13]  
Steny spaľovacej komory musia vydržať vysoký tlak a zároveň odolať vysokým 
teplotám vznikajúcich pri horení paliva preto sú pokryté nehorľavou izolačnou vrstvou 
(obr.9), ktorá zamedzuje ich poškodeniu. Druhý spôsob ako tomu predísť je spaľovanie paliva 
zo stredu po okraj. V palivovej zmesi je vytvorený kanál, v ktorom prebieha samotné horenie. 
 
Obr. 6 Prierez spaľovacou komorou motora na TPL [9]   
Regulovať výkon motora je možné do určitej miery vhodným tvarovaním spaľovacieho 
kanála (obr. 10). Najviac namáhanou časťou motora je tryska. Oproti motorom na kvapalné 
pohonné látky nie je možné použiť regeneratívneho chladenia, preto treba zabezpečiť 
potrebnú izoláciu vnútornej steny trysky. Ďalšou nevýhodou je, že motor po spustení nie je 
možné zastaviť. Hlavnou výhodou je naopak jednoduchá konštrukcia, vysoká spoľahlivosť 
a nízka cena v porovnaní s motormi na KPL. Tieto motory sa využívajú hlavne ako pomocné  
motory na urýchľovanie rakiet [9]. 
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Obr. 7 Typy tvarovania pohonných látok [9] 
3.3 Hybridné raketové motory 
Do tejto skupiny patria motory, ktoré v spaľovacej komore spaľujú kombináciu 
tvorenú TPL a KPL. Najviac využívaná je kombinácia kvapalného okysličovadla umiesteného 
v oddelenej nádrži a tuhého paliva uloženého v spaľovacej komore. Okysličovadlo sa 
vyparuje pri pokojovej teplote a plyn postupuje cez ventil do spaľovacej komory, kde sa 
spaľuje spolu s palivom. Z toho dôvodu nie je potrebný systém turbočerpadiel na dopravu 
pohonných látok. Nevýhodou je, že v spaľovacej komore dosahuje tento systém nižší tlak, čo 
má za následok nižší ťah ako motory na KPL. Medzi výhody patrí zvýšená spoľahlivosť 
jednoduchá regulácia ťahu motora, možnosť reštartu a vysoký výkon. Tieto motory boli zatiaľ 
použité u experimentálnych rakiet a raketových nosičov určených na suborbitálne komerčné 
lety [9].     
 
 
 
 
Obr. 11 Schéma hybridného raketového motora [14] 
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3.4 Pohonné látky 
 Použitie kvalitných pohonných látok môže značne zvýšiť výkon raketového motora. 
Ak spaľujeme energeticky výkonnejšie pohonné látky, dosiahneme vyššieho výkonu motora. 
Pohonné látky majú rôzne vlastnosti a preto sú na nich kladené rôzne požiadavky. 
Rozdeľujeme ich do dvoch základných skupín na kvapalné pohonné látky a tuhé pohonné 
látky. 
3.4.1 Kvapalné pohonné látky 
Medzi hlavné výhody KPL patrí jednoduchá regulácia ťahu motora pomocou 
ovládania prívodu paliva do spaľovacej komory a možnosť reštartu motora. Používajú sa  na 
regeneratívne chladenie trysky, pretože sa skladujú pri nízkej teplote. Rozdeľujeme ich na 
jednozložkové a dvojzložkové, z fyzikálneho hľadiska ich rozdeľujeme na kryogénne 
(skvapalnené) a na kvapalné pri pokojovej teplote. Nevýhoda kryogénnych spočíva v tom, že 
ich nemožno dlhodobo skladovať. Z chemického hľadiska ich rozdeľujeme na samozápalné 
(hypergolické) a nesamozápalné kde je potrebné použitie zapaľovača. Hlavné požiadavky 
kladené na KPL sú vysoký špecifický impulz, vysoký bod varu a nízka molárna hmotnosť. 
Prednostne sa používajú látky, ktoré nie sú toxické alebo korozívne. Z ekonomického 
hľadiska požadujeme látky jednoduché na výrobu. Zoznam používaných KPL je uvedený 
v tab. 1, kde sú uvedené vlastnosti pohonných látok a ich použitie v raketových motoroch [9]. 
3.4.2 Tuhé pohonné látky 
Druhým najpoužívanejším typom pohonných látok sú tuhé pohonné látky (TPL). Tieto 
látky môžeme na rozdiel od KPL dlhodobo skladovať, sú lacnejšie na výrobu. TPL  majú 
nižší špecifický impulz a možnosť regulácie ťahu je do značnej miery obmedzená, preto sa 
používajú u pomocných raketových stupňov. Zoznam používaných TPL je uvedený v tab. 2 
spolu s vlastnosťami týchto látok [9]. 
3.4.3 Hybridné pohonné látky 
Vhodnou kombináciou kvapalnej a pevnej zložky môžeme dosiahnuť lepších 
vlastností ako u palív jedného typu. Kvapalnú zložku tvorí okysličovadlo napr. N2O (Space 
Ship One) a pevné palivo napr. kaučuk [15]. Tieto látky nie sú toxické a pri ich spaľovaní tiež 
nevznikajú toxické. Hybridné palivové zmesi špecifický impulz (až 4500 N·s/kg) a sú 
jednoduché na výrobu [16]. 
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Tab. 1 Prehľad používaných KPL [1] 
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Zloženie 
 
Percentuálne 
zastúpenie (%) 
Teplota horenia 
(°K – pri konšt. tlaku) 
Špecifický 
impulz (N·s/kg) 
Merná hmotnosť 
(kg/l) 
Nitrocelulóza 
Nitroglycerín 
Dietylftalát 
Difenylamin 
Dusičnan draselný 
Nigrozín 
52,2 
43,0 
3,0 
0,6 
1,1 
0,1 
3170 2300 1,6 
KClO4 
Asfalt 
Nafta 
76 
16,8 
7,2 
2060 1820 1,77 
NH4ClO4 
Kaučuk 
80 
20 
2670 
 
2000 1,75 
NH4NO3 
Kaučuk 
Katalyzátor 
80 
18 
2 
1820 2250 1,55 
 
Tab.2 Prehľad používaných TPL [9] 
4 História  
4.1 Prvé rakety 
Presný pôvod rakiet je neznámy. V prvom storočí nášho letopočtu sa v Číne začali 
používať prvé primitívne rakety poháňané plynom vzniknutým pri spaľovaní zmesi strelného 
prachu, podobné tým dnešným, používaným na ohňostroje. Rozšírenie používania rakiet 
viedlo k ich použitiu na vojenské účely. Prvé zaznamenané vojenské použitie rakiet bolo roku 
1232 [17], keď čínska armáda pri obliehaní Pekingu odrazila mongolský útok paľbou tzv. 
„šípov lietajúceho ohňa“ (obr. 12). Tieto šípy boli jednoduchou formou rakety na tuhé palivo. 
Skladali sa z trubice naplnenej strelným prachom uzavretej na jednom konci. Druhý koniec 
bol otvorený a trubica bola pripevnená k dlhej tyči, ktorá slúžila na usmernenie dráhy letu. 
Zapálením prachu došlo k vystreleniu rakety pomocou plynov unikajúcich z otvoreného 
konca. Nie je známe, aké efektívne tieto rakety boli, ale psychologický účinok bol nesmierny. 
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Po tejto bitke sa vďaka Mongolom, používajúcim ich vlastné rakety, rozšírilo používanie 
rakiet v Európe.  
 
 
 
 
Obr. 12 Ilustrácia prvých používaných rakiet [17] 
Od 13. do 15. storočia sa objavovali správy mnohých raketových pokusov. Anglický 
mních Roger Bacon pracoval napríklad na zlepšení vlastností strelného prachu, za účelom 
zvýšenia doletu rakiet. Benátsky fyzik a inžinier Joanes de Fontana vytvoril návrh raketou 
poháňaného torpéda (obr. 13), pohybujúceho sa po hladine vody, určeného na ničenie 
nepriateľských lodí [17]. 
 
Obr. 13 Návrh raketového torpéda [17] 
V 16. storočí nemecký pyrotechnik zaoberajúci sa tvorbou ohňostrojov Johann 
Schmidlap [17] vytvoril prvú viacstupňovú raketu. Prvý stupeň vyniesol raketu do určitej 
výšky a po vyhorení paliva začal pracovať druhý stupeň. Tým dosiahol, že raketa bola 
schopná dosiahnuť väčšiu výšku predtým ako explodovala.  
V druhej polovici 17. storočia položil základy moderného raketového inžinierstva 
anglický fyzik a vedec Isaac Newton, keď vo svojej práci Philosophiae Naturalis Principia 
Mathematica v roku 1687 [17] formuloval tri pohybové zákony ktoré popisujú pohyb telies. 
Na konci 18. storočia a začiatkom 19. storočia sa rakety znovu nasadili vo vojne. 
Úspech indickej armády nad britskou v rokoch 1792 až 1799 si získal záujem britského 
plukovníka Williama Congreveho. Pre britskú armádu vytvoril vlastnú radu vojenských 
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rakiet, ktoré zaznamenali veľký úspech a stali sa najrozšírenejšími raketami tej doby (obr. 13) 
[17]. Napriek veľkej ničivej sile mali rakety stále jeden problém, ktorým bola ich presnosť. 
 
Obr. 13 Raketa Williama Congreveho [18] 
  V roku 1844 William Hale patentoval raketu využívajúcu vlastný stabilizačný systém 
(obr. 14). Výfukové plyny udelili rotáciu rakete okolo vlastnej osi pomocou lopatiek 
umiestnených na konci rakety, čím sa raketa stabilizovala. Ďalšou výhodou bolo, že odpadla 
potreba dovtedy používanej vodiacej tyče používanej na štart rakiet.  
 
Obr. 14 Raketa Williama Halea z roku 1844 [19]   
 
4.2 Počiatky raketovej vedy 
Až do 20. storočia sa nikto nezaoberal využitím rakiet na kozmické účely. V roku 
1903 zverejnil svoju štúdiu ruský matematik Konstantin Eduarovič Ciolkovskij s názvom 
Výskum vesmíru reaktívnymi prístrojmi [17]. V nej zdôvodnil použitie viacstupňových rakiet 
pre lety do vesmíru a na pohon rakiet navrhol použitie kvapalných látok. V práci tiež zostavil 
rovnice popisujúce princíp fungovania raketového motora.  
V roku 1914 americký fyzik Robert Goddard patentoval 3 koncepty fungovania rakiet  
[17]. Prvý hovoril o použití malej spaľovacej komory, druhý o usporiadaní rakety do 
jednotlivých stupňov a tretí o použití lavalovej dýzy na urýchlenie výstupných plynov. Ako 
prvý predpovedal, funkčnosť rakety vo vákuu. Taktiež je známi mnohými experimentmi ktoré 
Vývoj raketových motorov 
Development of rocket engines 
 
23 
 
uskutočnil. V roku 1915 začal testovať rôzne typy rakiet na tuhé palivo a zaznamenával 
namerané hodnoty výstupných plynov. Ako prvý začal experimentovať s raketami na 
kvapalné palivo a 16 marca 1926 uskutočnil prvý let rakety poháňanej motorom na KPL [17] 
(obr. 14). Vybudovanie takejto rakety si vyžiadalo použitie nových prvkov napr. spaľovaciu 
komoru, čerpadlový systém a nádrže na pohonné látky. Ako palivo použil benzín a ako 
okysličovadlo tekutý kyslík. Doba letu bola približne 2,5s a raketa dosiahla výšku zhruba 12 
metrov. Goddard v experimentoch pokračoval a na konto si pripísal viac ako 200 patentov 
z raketovej techniky.  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Obr. 14 Schéma prvej rakety na KPL [20] 
 
4.3 Druhá svetová vojna – Raketa V2  
Raketa V-2 bola prvou balistickou raketou nasadenou vo vojne. Bola vyvinutá v roku 
1944 nemeckým raketovým konštruktérom Wernher von Braunom. Bolo vyrobených takmer 
6000 rakiet, z ktorých bolo 3172 odpálených na ciele v Anglicku a Belgicku a Francúzsku 
[21]. 
Pohon rakety zabezpečoval raketový motor na kvapalné pohonné látky. Ako 
okysličovadlo sa používal kvapalný kyslík, a ako palivo zmes etanolu. Prepravu pohonných 
látok z nádrží zabezpečovalo turbočerpadlo poháňané plynovou turbínou spaľujúcou zmes 
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peroxidu vodíka. Maximálny ťah motora bol 245 kN a motor pracoval 60-70 s. Po vypnutí 
motora raketa letela do výšky 97km a potom po balistickej dráhe padala k zemi.  
 
Obr. 15 Schéma motoru rakety V2 [21] 
5 Ruský raketový program 
5.1 Raketová rada Vostok 
Raketová rada Vostok je najpoužívanejšia raketová rada na svete. Bola odvodená od 
sovietskej medzikontinentálnej rakety R-7 pridaním vyšších stupňov. Táto rada je 
charakteristická paralelným usporiadaním stupňov. Prvý urýchľovací stupeň tvorili 4 motory 
RD-107, ktoré obklopujú druhý hlavný stupeň. Ten tvoril 1 motor RD-108. Oba stupne 
pracovali súčasne a po skončení činnosti prvého stupňa sa stupeň oddelil a naďalej pracoval 
iba druhý. Prvý stupeň sa niekedy označuje ako urýchľovací stupeň alebo nultý stupeň 
a druhý stupeň ako prvý, pretože americké rakety majú stupne radené za sebou a prídavné 
pomocné rakety sú označované ako nultý stupeň.    
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Obr. 16 Prehľad rakiet rady Vostok [1] 
5.1.1 Typ Sputnik 
  Tento základný typ, vznikol upravením rakety R-7 tak, aby bol schopný niesť náklad 
do kozmu. Išlo o dvojstupňovú raketu schopnú vyniesť náklad o hmotnosti až 1500 kg na 
nízku obežnú dráhu. V roku 1957 bola pomocou tejto rakety vynesená prvá umelá družica 
Sputnik 1. Išlo o vysielač o hmotnosti 83 kg vynesený na obežnú dráhu Zeme.  
5.1.2 Typ Luna 
Pridaním tretieho stupňa s motorom RD-0105 o ťahu 49kN vznikla verzia použitá na 
vypustenie vesmírnych sond Luna. 
5.1.3 Typ Vostok 
Odvodenou verziou bola od roku 1959 rada Vostok. Vznikla pridaním tretieho stupňa, 
ktorý bol pripojený priehradovou konštrukciou a tvoril ho motor RD-0109 o ťahu 49-55 kN. 
Pridaním tohto stupňa užitočné zaťaženie vzrástlo na 5000 kg na LEO [1].  
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5.1.4 Typ Voschod 
Vznikol upravením druhého stupňa, ktorý bol vybavený motorom RD-0108 o ťahu 
295 kN. Rakety boli použité na vynášanie kozmických lodí Voschod a družíc Zenit.  
5.1.5 Typ Sojuz   
Táto rada vznikla po zdokonalení druhého stupňa. Celý stupeň bol predĺžený 
a vybavený vylepšeným, spoľahlivejším motorom RD-0110. Raketa vynesie náklad 
o hmotnosti 6400 kg na LEO. Bola využívaná na pilotované kozmické lety lodí Sojuz, Sojuz 
T, Sojuz TM a pre vypúšťanie nákladných lodí Progress a Progress M.  
Sojuz-U 
Modernizovaný variant rakety Sojuz s vylepšenými motormi prvého a druhého stupňa. 
Prvý krát bol použitý v roku 1973 a do súčasnosti je najmasovejšie využívanou nosnou 
raketou. Nosnosť sa pohybovala v rozmedzí 6700 – 6900 kg. 
Sojuz-FG 
Verzia používaná od roku 2001. Nosnosť sa navýšila na 7100 kg a boli použité 
upravené motory RD-107A (prvý stupeň), RD-108A (druhý stupeň). Upravená verzia Sojuz-
FG/Fregat, doplnená o štvrtý stupeň Fregat, je schopná dopraviť náklad o hmotnosti 7800 kg 
na LEO. Ďalšia modernizácia spočívala vo vylepšení navigačného systému a riadiacej 
elektroniky rakety. 
Sojuz-2 
Oproti verzii FG bol analógový navigačný systém nahradený digitálnym, čo viedlo 
k zlepšeniu manévrovania rakety a presnejšieho navádzania na požadované súradnice. Na 
pohon tretieho stupňa pol použitý motor RD-0124. Nosnosť tejto verzie je 7800 kg a je 
vybavená väčším krytom nákladu. Od roku 2004 je v aktívnej službe. 
5.1.6 Molnija 
Verzia slúžila pre vynášanie medziplanetárnych družíc Monija. Variant bol doplnený 
o štvrtý stupeň o ťahu 59 kN. 
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5.1.7 Motory RD-107 a 108 
Vývoj týchto motorov začal v roku 1954 pod vedením hlavného sovietskeho 
konštruktéra Valentina Gluška a do súčasnosti prešiel radov vylepšení. Motory majú štyri 
spaľovacie komory namiesto jednej a jedno turbočerpadlo. Ako palivo bol použitý kerozín, 
ktorý slúžil tiež na chladenie trysky motora. Ako okysličovadlo bol použitý tekutý kyslík. 
Prehľad  technických parametrov je uvedený v tabuľke 3.  
 
Typ motora RD-107 RD-108 RD-107A RD-108A 
Ťah motora (kN) 
u hladiny mora 814 745 839 792 
vo vákuu 1000 941 1020 922 
Špecifický impulz 
(Ns·/kg) 
u hladiny mora 2511 2433 2583 2525 
vo vákuu 3071 3090 3141 3145 
Prázdna hmostnosť (kg) 1190 1278 1090 1075 
Použitie  Vostok Vostok Sojuz-FG Sojuz-FG 
Tab. 3 Prehľad technických parametrov [22] 
 
 
 
 
 
 
 
 
Obr. 17 Raketové motory RD-107 (vľavo) a RD-108 (vpravo) [22] 
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5.1.8 Motory vyšších stupňov 
Na pohon vyšších stupňov rakiet triedy Vostok sa využívali jednokomorové motory 
RD-0105 a štvorkomorové RD-0108, RD-0109, RD-0110 a RD-0124. Všetky typy spaľovali 
zmes tekutého kyslíka a kerozínu. U novších verzií rakiet Sojuz bol na zvýšenie nosnosti 
použitý štvrtý stupeň Fregat. Na pohon využíval N2O4 ako okysličovadlo a UMDH ako 
palivo. Ťah motora bol 19,6 kN (vo vákuu) a špecifický impulz bol 3208 Ns/kg (vo vákuu). 
 
Typ motora RD-0105 RD-0108 RD-0109 RD-0110 RD-0124 
Ťah motora             
(kN) 
49,4 297,9 54,5 297,9 294,3 
Špecifický impulz 
(Ns·/kg) 
3100 3198 3169 3198 3522 
Prázdna 
hmostnosť (kg) 
125 410 121 408 480 
Použitie  Luna 
Vostok, 
Molnija 
Vostok 
Sojuz, 
Molnija 
Sojuz-FG, 
Sojuz 2 
Tab. 4 Prehľad technických parametrov vybraných motorov 
 
 
     
 
 
 
Obr. 18 Raketové motory: zľava RD-109, RD-0110, RD-0124 [23], [24] 
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5.2 Raketa Proton 
Ruská raketa Proton je určená na vynášanie ťažkých nákladov odvodená od 
medzikontinentálnej balistickej rakety UR 500 [1]. Raketa bola vyrobená spoločnosťou 
raketového a kozmického priemyslu v súčasnosti pod názvom GKNPC Chruničeva. Hlavnú 
úlohu zohrala raketa pri výstavbe ruskej vesmírnej stanice Mir, kedy bola použitá na 
vynesenie hlavných častí stanice. Bola použitá aj na vynesenie modulov medzinárodnej 
vesmírnej stanice ISS a dodnes sú jej modernizované verzie v aktívnej službe.   
Základný typ tvorila dvojstupňová verzia s nosnosťou 12200 kg, ktorá sa od roku 1966 
nepoužíva. Modernejšiu trojstupňovú verziu poznáme pod označením Protok-K s nosnosťou 
od 20,7 t do 20,9 t na nízku obežnú dráhu. U prvého a druhého stupňa sa využíva zmiešané 
radenie stupňov. Na každom stupni sú nainštalované vysoko účinné motory, každý s vlastným 
turbočerpadlovým agregátom, poháňaným generátorovým plynom. Ten sa dodatočne spaľuje 
v spaľovacej komore raketového motoru.  
Prvý stupeň tvorí šesť blokov umiestnených okolo centrálneho druhého stupňa. Každý 
blok má nainštalovaný motor RD-253 na KPL. Druhý stupeň začína pracovať až po skončení 
funkcie prvého stupňa. Tvoria ho celkom štyri motory na KPL, tri pod označením RD-0210 
a jeden RD-0211, ktorý na rozdiel od predchádzajúceho typu využíva systém na tlakovanie 
nádrže podobný ako pri prvom stupni. Tretí stupeň rakety využíva motor RD-0212 a štyri 
manévrovacie mory RD-214 všetky na KPL. 
Pre potrebu zvýšenia nosnosti vznikol horný stupeň Briz M, o dĺžke 3,38 m a priemere 
2,28 m, ktorý je schopný opakovaného reštartu. 
5.2.1 Proton M  
Modernizáciou verzie Proton K vznikla verzia Proton M za účelom zvýšenia nosnej 
kapacity na geostacionárnu dráhu a zväčšenie nákladového priestoru na dvojnásobok 
pôvodného objemu. Táto verzia taktiež využíva nových motorov prvého stupňa RD-275 a 
vyšších stupňov Briz M určených na dopravu nákladu na GSO s hmotnosťou 3,7 t. Ďalším 
vylepšením bolo zavedenie nového riadiaceho systému rakety [26]. 
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Obr. 19  Rakety rady Proton [24] 
5.2.2 Motory prvého stupňa 
Prvý stupeň poháňali motory RD-253 vyvinuté spoločnosťou NPO Energomaš. Vývoj 
začal v roku 1961. Tieto motory patrili medzi najvýkonnejšie motory na skladovateľné 
pohonné látky. Motor pracujúci uzavretým cyklom spaľuje zmes UDMH ako paliva a N2O4 
ako okysličovadla. Spaľovaním pohonných látok za vysokého tlaku (až 17,7 Mpa) sa podarilo 
dosiahnuť špecifického impulzu až 3100 Ns/kg (vo vákuu). Použitie hypergolických 
pohonných látok umožnilo absenciu zapaľovania a aj vďaka tomu je motor RD-253 jedným 
z najspoľahlivejších ruských motorov. Úpravy motora začali v roku 1967, čím vznikla nová 
verzia RD-275. Zvýšenie tlaku v spaľovacej komore navýšilo ťah motora o 7,7 %. V roku 
2001 začal vývoj novej verzie RD-275M použitej u modernizovanej rakety Proton-M. Vývoj 
bol dokončený v roku 2005 a prvý let sa uskutočnil v roku 2007. 
5.2.3 Motory druhého stupňa 
Druhý stupeň bol poháňaný troma motormi RD-0210 a jedným RD-0211 na kvapalné 
pohonné látky. Na pohon čerpadiel bol použitý generátorový plyn, ktorý sa následne odviedol 
do spaľovacej komory. Motor RD-0211 slúžil na vytvorenie pretlaku v palivových nádržiach. 
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Obr. 20 Usporiadanie motorov prvého stupňa  [27] 
 
 
 
 
 
 
Tab. 5 Technické parametre vybraných typov motorov [22] 
5.2.4 Motory druhého stupňa 
Druhý stupeň bol poháňaný troma motormi RD-0210 a jedným RD-0211 na kvapalné 
pohonné látky. Na pohon čerpadiel bol použitý generátorový plyn, ktorý sa následne odviedol 
do spaľovacej komory. Motor RD-0211 slúžil na vytvorenie pretlaku v palivových nádržiach. 
5.2.5 Pohon vyšších stupňov 
Pohon tretieho stupňa zabezpečovala pohonná jednotka s označením RD-0212 
pozostávajúca z hlavného motora RD-0213 a štyroch manévrovacích motorov RD-0214. Ako 
prídavný stupeň pre vynášanie nákladu na GTO bol použitý prídavný stupeň Briz M. Ako 
Typ motora RD-235 RD-275 RD-275M 
Ťah motora             
(kN) 
u hladiny mora 1471 1589 1671 
vo vákuu 1628 1746 1832 
Špecifický impulz 
(Ns·/kg) 
u hladiny mora 2824 2844 2825 
vo vákuu 3100 3100 3098 
Prázdna hmostnosť (kg) 1080 1070 1070 
Použitie  Proton-K/M Proton-M Proton-M 
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palivo/okysličovadlo je použitý UDMH/N2O4. Tento stupeň je schopný niekoľkonásobného 
reštartu motora.  
Typ motora RD-0210/0211 RD-0212 Briz M 
Ťah motora (kN) 582,1 613 19,6 
Špecifický impulz (Ns·/kg) 3208 3188 3198 
Prázdna hmostnosť (kg) 566 - 2370 
Použitie  Proton-K/M Proton-K/M Proton-K/M 
Tab. 6 Prehľad vybraných typov motorv [28], [29], [30] 
 
Obr. 21 Motory vyšších stupňov – zľava RD-0210, RD-0212, stupeň Briz M [28], [29], [31] 
5.3 N1 
V 60-tych rokoch 20. storočia začal vývoj na sovietskej rakete, určenej pre vynášanie 
ťažkých nákladov na obežnú dráhu (okolo 100 t na LEO) a pre pilotované lety na Mesiac. 
Hlavným vedúcim projektu sa stal S.P. Koroľov a po jeho smrti ho nahradil V.P. Mišin. 
Pôvodný koncept rakety počítal s použitím kombinácie pohonných látok LOX a kerozín. 
Z dôvodu zvýšenia nosnej kapacity na 90 – 100 t sa prešlo na kombináciu tekutý kyslík 
a vodík, ktorá pri rovnakej hmotnosti rakety umožní vyniesť požadované zaťaženie. Raketa 
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obsahovala lunárny stupeň pod označením L3, ktorý mal dopraviť dvojčlennú posádku na 
Mesiac a umožniť bezpečný návrat na Zem. Tak vznikla verzia s označením N1-L3 [32]. 
Raketa N1 bola zložená z troch sériovo radených stupňov pod označením blok A, B a 
V. Každý stupeň obsahoval vlastné motory a nádrže s pohonnými látkami. Prvý stupeň (blok 
A) bol poháňaný tridsiatimi motormi NK-15 (obr.). Druhý stupeň (blok B) poháňalo osem 
motorov NK-15V a tretí stupeň (blok V) štyri motory NK-19. Lunárny stupeň L3 sa skladal 
s blokov G, D, E/LK a I/LOK. Blok G obsahoval motor NK-21 a mal slúžiť na urýchlenie 
z LEO.  
 
Obr. 22 Schematický nákres N1-L3 (vľavo) [33], prvý stupeň rakety (vpravo) [34] 
Typ motora NK 15 NK 15V NK 21 
Ťah motora             
(kN) 
1526 1648 - 
Špecifický impulz 
(Ns·/kg) 
3120 3188 3120 
Prázdna hmostnosť 
(kg) 
1247 1345 - 
Použitie  Blok A Blok B Blok G 
Tab. 7 Prehľad vybraných typov motorov [35], [36], [37] 
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5.4 Raketa Energija 
Raketa Energija bola konštruovaná ako dvojstupňová raketa s centrálnym telesom, 
ktoré plnilo funkciu druhého stupňa, a štyrmi urýchľovacími blokmi prvého stupňa. 
S vývojom rakety sa začalo po skončení programu N1 Užitočný náklad sa neumiestňoval na 
vrchol rakety, alebo na bok centrálneho telesa do nákladového púzdra.Raketa bola taktiež 
stavaná na vynášanie raketoplánu Buran. Urýchľovacie bloky prvého stupňa boli poháňané 
štvorkomorovými motormi RD-170. Ako palivo sa používal kerozín a kvapalný kyslík. Bloky 
sú zavesené na centrálnom telese nesymetricky. Centrálne teleso poháňali štyri motory RD-
0120. Ako palivo sa používa kvapalný vodík a kvapalný kyslík [40]. 
  
Obr. 23 Schéma možných usporiadaní rakety Energija [38] 
Typ motora RD-170 RD-0120 
Ťah motora             
(kN) 
u hladiny mora 7257 1517 
vo vákuu 7904 1961 
Špecifický impulz 
(Ns·/kg) 
u hladiny mora 3031 3522 
vo vákuu 3306 4464 
Prázdna hmostnosť (kg) 9750 3450 
Použitie  Energija Energija 
Tab. 8 Prehľad používaných motorov [22], [39] 
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Obr. 24 Motory rakety Energija RD-170 (vľavo), RD-0120 (vpravo) [22], [39] 
5.4.1 Raketový motor RD-170 
Raketový motor RD-170 spaľuje kvapalný kyslík a uhľovodíkové palivo (petrolej RG-1). 
V súčasnosti patrí medzi najvýkonnejšie raketové motory na svete. Zároveň patrí nákladovo k 
veľmi efektívnym, pretože plyny z plynovej turbíny sa vracajú k ďalšiemu spaľovaniu v 
hlavnej spaľovacej komore.  Prvé testovanie motora bolo v roku 1984. Neskoršie verzie 
motora RD -171 boli použité pre prvý stupeň nosnej rakety Zenit [40]. 
6 Americké kozmické rakety 
6.1 Titan 
Americká raketa Titan bola vyvinutá z interkontinentálnej balistickej strely v 50.-tych 
rokoch 20. storočia a slúžila na vynášanie ťažších nákladov. Raketa bola použitá vo všetkých 
misiách Gemini, na vynesenie dvoch sond Voyager na prieskum vesmíru, oboch sond Viking 
na prieskum Marsu a na prieskumné misie Saturnu Cassini / Huygens. Raketa bola tiež 
použitá na vynášanie vojenských komunikačných satelitov. Posledný let rakety Titan sa 
uskutočnil v roku 2005 [41]. 
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Obr. 25 Prehľad verzií rakiet Titan: zľava Titan II GLV, Titan IIIA Titan IIIC, Titan IIIB, Titan 
IIIC MOL, Titan IIIB Ascent Agena, Titan IIIE, Titan-34D, Commercial Titan III, Titan-23G, Titan 
IVA, Titan IVB. [41] 
6.2 Motory rakiet Titan 
Motor prvého stupňa použitých u skorších verzií mal označenie LR87-7. Posledná 
verzia použitá u rakety Titan IV-B mala označenie LR87-11. Motor s otvoreným cyklom sa 
vyznačoval použitím dvoch oddelených spaľovacích komôr. Používali sa kvapalné pohonné 
látky a to zmes N2O4 a Aerozínu-50. Od verzie Titan 3C sa začalo používať pomocných 
stupňov UA 1205 vybavených motormi na tuhé palivo, ktoré boli neskôr nahradené typom 
USRM  u verzie Titan IV B. 
 
Tab. 9 Prehľad používaných motorov [43], [44], [45], [46] 
U vyšších stupňov sa používali motory na KPL spaľujúce kombináciu N2O4/aerozín-
50.  Druhý stupeň bol poháňaný motorom LR-91-7 u skorších verzií a LR-91-11 u neskorších 
Typ motora LR-87-7 LR-87-11 UA 1205 USRM 
Ťah motora             
(kN) 
u hladiny 
mora 
- - - 6846,8 
vo vákuu 1086 1219 5849 7560,5 
Špecifický impulz 
(Ns·/kg) 
u hladiny 
mora 
2531 2453 2335 2541 
vo vákuu 2904 2963 2580 2806 
Prázdna hmostnosť (kg) 713 758 - - 
Použitie  Titan II Titan IV B Titan III C Titan IV B 
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verzií. Vyšší stupeň Agena D bol poháňaný motorom Bell 8096 spaľujúci kombináciu 
N2O4/UDMH s výkonom 71,17 kN, stupeň Transtage dvojicou motorov AJ10-138 spaľujúci 
kombináciu N2O4/aerozín-50 s celkovým výkonom 71,17 kN. Najvýkonnejší vyšší stupeň bol 
stupeň Centaur poháňaný dvojicou motorov RL-10A-3 spaľujúcich kombináciu LOX/LH2 
(Centaur D/E) s celkovým výkonom 131,22 kN.     
Typ motora LR-91-7 LR-91-11 Bell 8096 AJ10-138 RL-10A-3 
Ťah motora             
(kN) 
445 467 71,2 35,6 65,6 
Špecifický impulz 
(Ns·/kg) 
3100 3100 2874 3051 4356 
Prázdna 
hmostnosť (kg) 
565 589 132 110 131 
Použitie  Titan II 
Titan 
III/IV 
Agena D Transtage Centaur D/E 
Tab. 10 Prehľad používaných motorov [42], [47], [48], [48] 
 
6.3 Atlas 
Ide o druhý najrozšírenejší americký raketový nosič, odvodený od prvej americkej 
medzikontinentálnej balistickej strely Atlas. Pôvodná verzia rakety bola dvojstupňová, pričom 
oba stupne začali pracovať súčasne. Prídavný stupeň, ktorý tvorili dva motory, pracoval iba 
určitú dobu po ktorej svoju činnosť ukončil a oddelil sa od centrálneho stupňa, ktorý 
pokračoval ďalej v lete. Prelomová bola taktiež konštrukcia nádrží na pohonné látky 
nazývanú “balónová“. Išlo o čo najviac odľahčenú konštrukciu nádrží, v ktorých sa musel 
neustále udržovať pretlak, inak by sa nádrž rozpadla pod vlastnou váhou. To prispelo 
k značnému zníženiu hmotnosti celej rakety [51].  
Raketa bola použitá na vynášanie vesmírneho plavidla Mercury, sond Mariner, 
Pioneer a New Horizons, určených na skúmanie planét Slnečnej sústavy. Ďalej zohrala 
významnú rolu pri skúmaní Mesiaca. V súčasnosti je stále v aktívnej službe najnovšia verzia 
Atlas V. 
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Obr. 26 Prehľad používaných rakiet Atlas: zľava Atlas-A, Atlas-B, Atlas-B Score, Atlas-D 
ICBM, Atlas-Able, Atlas-Agena, Atlas-F ICBM, Atlas Mercury, Atlas-H, Atlas-LV-3C 
Centaur, Atlas-SLV-3C, Atlas I, Atlas II, Atlas IIAS, Atlas III, Atlas V 400, Atlas V 500 [51] 
6.3.1 Atlas Agena 
Táto verzia vybavená vyšším stupňom Agena bola použitá na vynášanie mesačných 
sond Ranger, vesmírnych prieskumných sond Mariner a vesmírneho plavidla Gemini. Bola 
schopná dopravy vesmírnych sond o hmotnosti do 250 kg alebo družíc do hmotnosti 2500 kg. 
 
Obr. 27 Prídavný stupeň Agena 
6.3.2 Atlas Centaur 
Táto vylepšená verzia rakiet doplnená o vyšší stupeň Centaur, poháňaný dvojicou 
motorov Pratt and Whitney RL-10, ktorý bol prvý vysoko výkonný vyšší raketový stupeň. 
Použitie tekutého vodíka ako paliva značne zvýšilo výkon v porovnaní s energeticky menej 
výhodnými palivami. 
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6.3.3 Atlas V 
Najmodernejšia a najväčšia raketa triedy Atlas nesie označenie Atlas V. Pre túto triedu 
bolo vyvinuté trojčíselné označenie. Prvá číslica udáva priemer krytu užitočného zaťaženia (4 
alebo 5 metrov), druhá udáva počet použitých prídavných motorov na tuhé palivo (od 0 do 5) 
a posledná udáva počet motorov použitých v stupni Centaur (jeden alebo dva).  
Najvýkonnejšia verzia má označenie Atlas V HLV(Heavy Lift Vehicle), ktorá sa 
skladá s troch paralelne uložených stupňov CCB (Common Core Booster) vybavených 
motorom RD-180. Stupeň Centaur môže byť použitý v jednomotorovej alebo dvojmotorovej 
verzii. Táto verzia udelí únikovú rýchlosť užitočnému zaťaženiu až do hmotnosti 8600 kg 
[50]. 
 
Obr. 28 Prehľad možných konfigurácií rakety Atlas V 
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Typ motora LR105-7 RD-180 
Ťah motora             
(kN) 
u hladiny mora 269 - 
vo vákuu 286,4 4152 
Špecifický impulz 
(Ns·/kg) 
u hladiny mora 2158 3071 
vo vákuu 3100 3256 
Prázdna hmostnosť (kg) - 5480 
Použitie  Atlas D Atlas III/V 
Tab. 11 Prehľad používaných motorov  
 
 
 
 
Tab. 12 Prehľad užitočných zaťažení používaných konfigurácii rakety Atlas V 
6.3.4 Raketový motor RD-180 
Raketový motor RD-180 je dvojkomorový raketový motor s prídavným spaľovaním  
generátorového plynu, vektorovým riadením ťahu v dvoch rovinách a možnosťou regulácie 
výkonu počas letu. Základná konštrukcia bola prevzatá z raketového motora RD-170. Po 
uskutočnených testoch bol zaradený do prvého stupňa rakiet Atlas III a neskôr rakiet Atlas V 
[22]. 
 
 
 
 
 
Obr. 29 Raketový motor RD-180 [22] 
Konfigurácia LEO  GTO 
Atlas V 401 12,5 5 
Atlas V 501 10,3 4,1 
Atlas V 511 12,05 4,9 
Atlas V 521 13,95 6 
Atlas V 531 17,25 6,9 
Atlas V 541 18,75 7,6 
Atlas V 551 20,05 8,2 
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6.4 Raketa Saturn V 
Raketa Saturn V bola postavená pre účely dopravy ľudskej posádky na mesiac. Bola to 
najsilnejšia raketa, ktorá bola postavená a úspešne absolvovala lety do vesmíru. Bola použitá 
v programe Apollo v roku 1960 až 1970 a tiež na výstavbu kozmickej stanice Skylab. Raketa 
bola 111m vysoká. Plne pripravená k štartu mala hmotnosť 2 800 000 kg. Pri štarte dosahuje 
ťah 34,5MN. Raketa mohla vyniesť 118 000 kg na obežnú dráhu Zeme.  
Rakety používané v programe Apollo boli trojstupňové. Každý stupeň sa po vyhorení 
paliva oddelil od rakety. Prvý a druhý stupeň vyniesli raketu na obežnú dráhu. Tretí stupeň 
nasmeroval kozmickú loď Apollo k Mesiacu.  
6.4.1 Motor F1 
 Prvý stupeň rakety je tvorený piatimi motormi F1 na kvapalné pohonné látky.  Ako 
pohonné látky slúžia kvapalný kyslík a kerozín. Ide o najväčší motor, aký bol kedy použitý. 
[53].  
6.4.2 Motor J2  
J-2 motor na kvapalné pohonné hmoty, ktorými sú kvapalný kyslík a kvapalný vodík. 
Ako prvý motor umožňoval opakovaný reštart viackrát za letu. Bol používaný v druhom 
a treťom stupni rakety Saturn V. V druhom stupni bolo použitých 5 motorov a v treťom jeden 
motor [54]. 
Typ motora F 1 J2 
Ťah motora             
(kN) 
7740 486,2 
Špecifický impulz 
(Ns·/kg) 
2982 4100 
Prázdna hmostnosť 
(kg) 
8391 1438 
Použitie  Saturn I/V Saturn V 
Tab. 13 Prehľad používaných motorov rakety Saturn V [53], [54]. 
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6.5 Raketoplán Space Shuttle 
Americký raketoplán Space Shuttle bol prvým viacnásobne použiteľným 
prostriedkom, používaným na lety do vesmíru.  Prvý štart raketoplánu bol  12. Apríla 1981. 
Do roku 2011 bolo uskutočnených celkom 135 štartov raketoplánu. Raketoplán ako je tvorený 
troma základnými časťami: štartovacími blokmi (boosters), externou palivovou nádržou 
a orbitálnou časťou (orbiter). 
6.5.1 Štartovacie bloky raketoplánu 
Štartovacie bloky raketoplánu (SRB – Solid Rocket Booster) obsahujú raketové 
motory na tuhé pohonné látky. Ťah motora je 11,5 MN. Okrem raketového motora obsahujú 
bloky riadiace jednotky pre riadenie vektora ťahu, riadiacu elektroniku a padákový systém pre 
návrat na Zem. Raketoplán má 2 štartovacie bloky upevnené po stranách centrálneho telesa. 
Motory pracujú paralelne s hlavným motorom raketoplánu. Po ukončení sa odpoja od 
centrálneho telesa a pristanú pomocou padákov [60].  
6.5.2 Externá palivová nádrž 
 Externá palivová nádrž je centrálnym telesom raketoplánu, na ktorú sú po stranách 
pripevnené štartovacie bloky (SRB) orbiter. Externá palivová nádrž sa skladá z 3 hlavných 
častí. Vo vrchnej časti je nádrž na kvapalný kyslík, v strednej časti je kompletné prístrojové 
vybavenie a v spodnej časti je nádrž na kvapalný vodík a obsahuje vlastný systém dopravy 
pohonných hmôt do orbiteru. 
6.5.3 Orbiter 
Orbitálna časť je najdôležitejšou časťou raketoplánu. Obsahuje tlakový priestor pre 7 
členov posádky, obrovský nákladový priestor a motorovú časť. Povrch raketoplánu je pokrytý 
systémom tepelnej ochrany. Pre pristátie je raketoplán vybavený vysúvacím podvozkom a 
brzdiacim padákom. 
Hlavné motory raketoplánu SSME spaľujú zmes  kvapalný vodík/kyslík v uzavretom 
cykle. Palivo na zásobovanie motorov je prečerpávané z vonkajšej palivovej nádrže. Motory 
poskytujú ťah  2278 kN (vo vákuu). Ťah motorov je možné regulovať v rozsahu od 65% do 
109% výkonu, čo umožňuje dosiahnuť vysoký výkon v počiatočnej fáze letu a tiež je možné 
regulovať výkon a zrýchlenie raketoplánu v konečnej fáze letu [58], [59]. 
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Obr. 30 Hlavný motor SSME (vľavo), raketoplán Space Shuttle (vpravo) [61], [62] 
7 Európske kozmické rakety 
7.1 Ariane 1, 2 a 3 
 Európska vesmírna agentúra ESA hneď po svojom vzniku v roku 1974 rozhodla 
o vývoji vlastnej nosnej rakety s názvom Ariane. Raketa mala slúžiť pre komerčné účely na 
vynášanie satelitov.  Vývoj bol začal v roku 1974. Raketa Ariane 1 bola koncipovaná ako 
trojstupňová raketa. Prvý stupeň bol poháňaný štyrmi motormi Viking 5, druhý stupeň 
jedným motorom Viking IV a  tretí stupeň kryogénnym motorom HM-7 na kvapalný kyslík 
a vodík. 
 Modernizovaná verzia Ariane 2, využívala modernejšie motory Viking 5B v prvom 
stupni a motor Viking 4B v druhom stupni. Podstatnou zmenou prešiel tretí stupeň, ktorý 
obsahoval viac pohonných látok a motor a motor bol nahradený novým motorom HM-7B. 
Maximálna nosnosť bola zvýšená na 2 270kg. Raketa v rokoch 1987 – 1989 mala 5 
úspešných štartov. 
 Raketa Ariane 3 sa od predchádzajúcej verzie líšila pridaním dvoch pomocných 
urýchľovacích blokov na tuhé pohonné látky. Táto úprava zvýšila maximálnu hmotnosť 
vynášaného nákladu na 2 700kg na GTO. [55]   
7.2 Ariane 4 
Ariane 4 je najúspešnejšou raketou tohto typu. Prvý stupeň bol zložený so 4 motorov 
Viking 5C, druhý stupeň používal motor Viking 4B a tretí stupeň motor HM-7B na kvapalný 
kyslík a vodík [56].  
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7.3 Ariane 5 
Prvý stupeň je tvorený kryogénnym motorom Vulcain 1, ktorý ako pohonnú látku 
využíva kvapalný kyslík a vodík. Raketa využíva pri štarte dva urýchľovacie bloky na TPL. 
Druhý stupeň je poháňaný motorom HM-7B. Ako pohonné látky slúžia kvapalný vodík a 
kyslík. Súčasťou druhého stupňa je aj modul VEB (Vehicle Equipment Bay), ktorý 
zabezpečuje bezpečné vynesenie užitočného zariadenia na obežnú dráhu okolo Zeme.  
 
Obr. 31 Prehľad používaných verzií (zľava): Ariane 1, Ariane 2, Ariane 3, Ariane 40, Ariane 
44P, Ariane 44LP, Ariane 44L, Ariane 5, Ariane 5 (Herschel and Planck) [67] 
Typ motora Vulcain 1 Vulcain 2 HM-7 Aestus 
Ťah motora             
(kN) 
1015 1359 64,8 55,4 
Špecifický impulz 
(Ns·/kg) 
4316 4208 4375 3335 
Prázdna hmostnosť 
(kg) 
625 909 165 138 
Použitie  Ariane V Ariane ECA Ariane Ariane V 
Tab. 14 Prehľad používaných motorov raketami Ariane [63], [64], [65], [66] 
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Obr. 31 Prehľad motorov rakiet Ariane (zľava): Vulcain 1, Vulcain 2, HM-7, Aestus [63], 
[64], [65], [66] 
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8 Záver 
V bakalárskej práci sme sa venovali vývoju raketových motorov a ich využitím 
v najznámejších typoch raketových nosičov od ich počiatkov až do súčasnosti.  
Prvá časť práce rozoberala problematiku letu rakety a popisuje hlavné princípy, 
ktorými sa musíme riadiť pri navrhovaní rakiet a raketových motorov.  
V druhej časti sú raketové motory rozdelené na základné typy podľa pohonných látok, 
ktoré využívajú. Najviac používané sú raketové motory na kvapalné pohonné látky. Dôvodom 
ich používania je najmä ich vyšší výkon, možnosť regulácie ťahu a možnosť opätovného 
reštartu motora. Motory na tuhé pohonné látky sa využívajú najčastejšie ako pomocné 
urýchľovacie motory z dôvodu možnosti ich rýchleho nasadenia, vysokej spoľahlivosti 
a jednoduchej manipulácii. Hybridné raketové motory zatiaľ nenašli výraznejšie praktické 
uplatnenie. Ďalej sme sa venovali popisu jednotlivých pracovných cyklov raketových 
motorov, ich výhodami a nevýhodami. Pracovný cyklus motora výrazne ovplyvňuje jeho 
celkový výkon, spoľahlivosť a efektivitu.   
V ďalšej časti práce popisujeme typy používaných pohonných látok, ich zloženie, 
charakteristické vlastnosti a použitie.  
Tretia časť práce popisuje historický vývoj raketovej techniky od vzniku až po 
súčasnosť. Výrazný pokrok vo vývoji raketovej techniky zaznamenávame počas druhej 
svetovej vojny. To sa vyznačuje použitím nemeckej rakety V-2, ktorá bola východiskom pre 
ďalší vývoj nových rakiet a raketových motorov.  
V ďalších častiach je práca rozdelená na najpoužívanejšie a najznámejšie rakety 
ruského, amerického a európskeho vesmírneho programu. V každej časti sú uvedené 
konkrétne typy používaných motorov s uvedenými technickými parametrami.  
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